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可渗透壁面层流翼型纯音噪声特征数值研究

潘凡凡1，刘勇1，相倩2，张伊辉1

（1.南昌航空大学飞行器工程学院，330063 南昌；2.中国航空研究院，100020 北京）

摘 要：基于 LBM-LES方法，对雷诺数为 2 × 105、迎角为 2°下能够产生纯音噪声的可渗透壁面 NA-
CA0012 翼型的声场进行了直接计算。分析了各可渗透壁面参数下层流翼型的声学特性，及可渗透
壁面参数对翼型后缘旋涡空间演化过程的影响。研究表明：可渗透壁面能够影响边界层旋涡的发

展，随着可渗透壁面尺寸的减小，旋涡的频率逐渐降低且涡的发展呈周期性变化；纯音噪声的主频

频率随着可渗透壁面尺寸的减少在不断降低，可渗透壁面尺寸小于翼型弦长的 6%时，渗透率对主
纯音噪声的影响较小，但会进一步增加主纯音噪声的幅值，对声音的指向性几乎没有影响；可渗透

壁面翼型渗透率 K = 1. 789 4 × 10 -10 m2、可渗透壁面尺寸为翼型弦长 10%时，能够有效抑制主纯音
噪声，可以降低远场噪声总声压级幅值以达到降噪的效果。
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Numerical study on tone noise characteristics of
permeable wall laminar flow airfoil
PAN Fanfan1，LIU Yong1，XIANG Qian2，ZHANG Yihui1

（1. College of Aircraft Engineering，Nanchang Hangkong University，330063 Nanchang，China；
2. Chinese Aeronautical Establishment，100020 Beijing，China）

Abstract：Based on the LBM-LES method，the sound field of the permeable wall NACA0012 airfoil，which
can produce pure tone noise at Reynolds number 2 × 105 and angle of attack 2°，was directly calculated；
the acoustic characteristics of laminar flow airfoil with different permeable wall parameters were analyzed；
and the influence of the permeable wall parameters on the spatial evolution of the trailing edge of the airfoil
was analyzed. The results show that the permeable wall can affect the development of boundary layer vorti-
ces. With the decrease of permeable wall size，the frequency of vortices decreases gradually and the devel-
opment of vortices changes periodically. When the permeable wall size is less than 6% of the chord length
of the airfoil，the permeability has little effect on the main frequency of tone noise，but it will further in-
crease the amplitude of the main frequency of tone noise，and has little effect on the directivity of sound.
When the permeable wall airfoil permeability K = 1. 789 4 × 10 -10 m2 and the permeable wall size is 10%
of the chord length of the airfoil，the main frequency of tone noise can be effectively suppressed，and the total
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sound pressure level amplitude of the far field noise can be reduced to achieve the effect of noise reduction.
Key words：permeable wall；tone noise；laminar flow airfoil；acoustic characteristics；direct calculation

  纯音噪声多产生于如小型无人飞行器、居民使
用发电的小型风力机等一些工业设备中[1]。随着民

用航空事业和居民生活水平不断发展和提高，人们

也越来越重视噪声污染的问题，纯音噪声的存在将

会阻碍人们对这些设备的使用[2]。可渗透壁面作为

对飞行器气动噪声控制的有效手段，一直受到众多

学者的关注。

PATERSON等[3]在 20 世纪 70 年代通过风洞实
验的研究，发现了纯音噪声现象的存在，得到了纯音

噪声频率的变化规律。DESQUESNES 等[4]于 2007
年用直接数值模拟方法（direct numerical simulation，
DNS）对先前的风洞实验进行进一步研究，同时验证
了实验的研究结果，认为在中等雷诺数条件下，层

流翼型的流场和气动噪声声场的相互作用产生了纯

音噪声。

近年来，PRÖBSTING等[5-6]进一步证明了，分离

剪切层在翼型吸力侧和压力侧的扰动放大导致剪切

层卷起和分离泡涡的脱落。当涡旋没有在尾缘上游

破裂时，这些结构通过尾缘会产生纯音噪声。FOSAS
等[7]通过非线性数值模拟和全局稳定性分析，证实

了频谱中纯音噪声的出现，解决了机翼周围可压缩

流中离散纯音噪声产生的问题。ABO 等[8]研究了

弱逆压梯度对纯音噪声发生的临界突起高度的影

响，实验结果表明，较弱的逆压梯度可以降低临界突

起高度，而对纯音噪声的频率变化影响较小。GEYER
等[9]对 2 种不同厚度的对称型翼型进行了的风洞实
验，发现较薄的翼型产生音调噪声，而较厚的翼型辐

射宽带噪声。RICCIARDI 等[10]对 NACA0012 翼型
进行了直接数值模拟，研究中等雷诺数下引起后缘

二阶纯音噪声的流动特征，结果表明噪声辐射具有

主纯音和次纯音的现象。

纯音噪声的出现会进一步增加远场的噪声级，

对于气动噪声的有效控制，近年来受到了广泛的关

注。研究学者 GRAHAM 等[11]发现，猫头鹰能够静

音飞行的原因是因为它的翅膀有松软的羽毛。

KROEGER等[12-13]对猫头鹰的翅膀进行了进一步分

析，发现翅膀上松软的羽毛和可渗透壁面的结构十

分相似，在猫头鹰飞行过程中，翅膀压力侧的气流能

够更加顺畅的流向吸力面，从而可以降低猫头鹰飞

行时产生的噪声。而且，上述特性的发现能够应用

在军事航空领域，GEYER等[14-15]对后缘采用可渗透

材料的翼型和圆柱进行了风洞实验，结果发现可渗

透材料在降低后缘气动噪声方面，能够产生非常理

想的效果。

GELOT等[16]对后缘锯齿状翼型进行了大涡模

拟，仿真结果表明，后缘锯齿下的过渡区域中声源压

力的幅值大幅度降低，并在后缘附近的壁面压力波

动中产生相消性干扰，削弱了声反馈回路，从而降低

纯音噪声。ROSTI 等[17]对湍流通道流过可渗透壁

面进行了直接数值模拟，分析了可渗透壁面内湍流

的流动机制，发现可渗透壁面与流体区域的边界处

应用动量传递的方式。ARIF 等[18]对尾缘安装弹性

板的翼型进行了数值模拟，研究结果表明，具有局部

流诱导面板振动的被动控制方法能够有效地抑制翼

型纯音调噪声的产生。CAO 等[19]对 DU21 风力涡
轮机的翼型进行了实验研究，发现将翼型尾翼的形

状变成锯齿状后，可以抑制吸力面涡结构的形成，从

而有效地抑制纯音噪声。研究表明可渗透壁面可以

作为气动噪声的有效控制手段，但目前的研究主要

集中在可渗透壁面对后缘宽频噪声的影响，进一步

分析可渗透壁面参数对层流翼型纯音噪声的流动和

声场的影响很有必要。

本研究基于格子玻尔兹曼方法与大涡模

拟[20-22]相结合的方法（lattice Boltzmann method-large
eddy simulation，LBM-LES）：对中等雷诺数下 NA-
CA0012 可渗透壁面翼型气动噪声进行直接计算，分
析不同渗透率和可渗透壁面尺寸下纯音噪声幅值和

频率的变化，找到能有效抑制纯音噪声的可渗透壁

面参数；分析可渗透壁面层流翼型纯音噪声的声场

和流动规律，实现对纯音噪声的有效抑制。

1 物理模型和数值方法

1. 1 计算方法

本研究基于的 LBM-LES 方法已被成功用于流
动和气动噪声的数值计算[23]，并能对流动产生的气

动噪声声场进行直接计算，可得到较准确的流场和

气动噪声声场。LES 采用动态 Smagorinsky 亚格子
模型[24]，LBM方法采用 D2Q9 速度离散模型[25]。
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其中：ρ为流体密度；cs 为格子声速；u为流体速度；
ea 为粒子的离散速度；Wa 为权重系数。

本研究主要针对可渗透壁面对纯音噪声的影

响，对纯音噪声计算方法不再进行详细地介绍，具体

可参考文献[24]。

1. 2 计算域、网格和边界条件

本研究分别采用 NACA0012 实体翼型和可渗透
壁面翼型进行计算，为了更好地表示可渗透壁面尺

寸，采用翼型弦长（c）的不同百分比来映射二者的关
系，可渗透壁面参数及工况如表 1 所示。c = 0. 3 m，
其中 c为翼型弦长，翼型在尾缘处设置可渗透壁面，
如图 1 所示。

表 1 可渗透壁面参数及工况
Tab. 1 The parameters of permeable wall and

working conditions

渗透率 K / m2
可渗透壁面尺寸 lpw

4% c 6% c 8% c 10% c

1. 789 4 × 10 -11 case1 case2 case3 case4

8. 947 0 × 10 -11 case5 case6 case7 case8

1. 789 4 × 10 -10 case9 case10 case11 case12

  计算域的大小为 12 m × 12 m，在计算域内使用
LES 方法对流场和声场直接计算，本研究计算属于
多尺度问题，需要采用非均匀的四叉树网格。翼型

周围网格分布如图 2 所示，最小的网格尺寸为
1. 56 × 10 -4 m，满足壁面 Δy +量级为 1，Δx +量级小
于 50[25]。网格符合 LES 方法对于近壁面区域流动
的直接求解要求，不需使用壁面函数。计算设置的

流动边界条件为：入口为速度边界，给定速度；出口

为出流边界，物理量的导数为 0；上下边界为周期边
界。为了确保声场不会在边界处反射，所有边界条

件进行无反射处理[26]，并在计算域的外围增加网格

尺寸较大的海绵层，利用 LES空间滤波的特性，削弱
翼型附近向各边界传播的强扰动。

图 1 NACA0012 可渗透壁面翼型
Fig. 1 NACA0012 permeable wall airfoil

图 2 NACA0012 可渗透壁面翼型网格分布
Fig. 2 The grid distribution of NACA0012 permeable wall airfoil

1. 3 数值方法验证

采用 LBM-LES 方法对 NACA0012 可渗透翼型
进行声场直接计算，在能够产生纯音噪声的条件下，

流动参数设置为 34 m / s，雷诺数为 2 × 105、迎角为
2°、时间步长为 6. 79 × 10 -5 s、仿真时间为 0. 26 s。

图 3 给出了实体翼型和可渗透壁面翼型表面压
强系数与实验值[27]的对比结果，可看出 LBM-LES
方法下的对比结果具有较好的一致性和吻合性。

图 3 翼型表面时均压强系数分布
Fig. 3 Distribution of average pressure

coefficient on airfoil surface

图 4 显示了（0. 3 m，0. 15 m）（1c，0. 5c）处的声
压级频谱图，图中纯音噪声频谱特征和曲线的整体

变化与 DESQUESNES 等[4]中的研究中采用 DNS 方
法得到的结果基本吻。因此，认为本研究所选的

LBM-LES方法和边界条件是合理的[28]，可用于在中

等雷诺数下，不同可渗透壁面参数对翼型气动噪声
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影响的研究。

图 4 声压级频谱图
Fig. 4 The spectrum of sound pressure level

2 计算结果与分析

2. 1 可渗透壁面翼型大尺度结构

为了研究可渗透壁面参数对旋涡脱落频率的影

响。如图 5 所示，为不同渗透率翼型边界层旋涡脱
落频率随可渗透壁面尺寸变化。

图 5 翼型边界层旋涡脱落频率随可渗透壁面尺寸变化
Fig. 5 The variation of the frequency of vortex shedding in the
boundary layer of an airfoil with the size of the permeable wall

从图 5 中可以发现，当可渗透壁面尺寸小于翼
型弦长的 8%时，同一尺寸不同渗透率下的旋涡脱
落频率几乎一致，说明可渗透壁面尺寸为翼型弦长

的 8%时可能是影响旋涡脱落频率变化的临界值。
从图 5 中还可以得出，在不同渗透率下，旋涡脱落的
频率随着可渗透壁面尺寸的减小，整体呈下降的趋

势。在可渗透壁面尺寸同为翼型弦长的 10%时，不
同渗透率之间，旋涡脱落频率也存在一定的差异。

为了分析图 5 中可渗透壁面尺寸小于翼型弦长
的 8%时，不同渗透率下的旋涡脱落频率几乎一致
的情况。如图 6 为不同渗透率可渗透壁面翼型
（case1、case5、case9）后缘一个周期内不同时刻的瞬

时无量纲涡量（wc / U∞）分布，w 为涡量，可渗透壁面
尺寸均为翼型弦长的 4%。

由于后缘旋涡脱落的情况是由壁面旋涡发展而

来的，所以旋涡脱落的频率与壁面旋涡频率一致。

图 6 中各图旋涡的发展周期约为 0. 21T，特征时间
T = c / U∞，其中 c为翼型弦长，U∞为来流速度。

图 6 4% c可渗透壁面尺寸翼型后缘大尺度结构分布
Fig. 6 The distribution of the large-scale structure at the

rear edge of the 4% c porous airfoil
随着渗透率的增加，旋涡发展的频率无明显的

变化，说明当可渗透壁面尺寸为翼型弦长的 4%时，
渗透率对旋涡脱落频率的影响较小。

图 6 中斜虚线是为了比较同一个涡在不同时刻
的发展情况，时间间隔为虚线的间隔表示了大尺度

结构的流向波长，而虚线的斜率则表示涡的对流速

度。从图 6 中可以看出，边界层旋涡在约 0. 207 m
处旋涡发展成稳定的旋涡结构，可渗透翼型虚线的

间隔尺度都比较均匀，且不同渗透率之间的虚线间

隔和斜率基本一致。

通过分析可渗透壁面尺寸为翼型弦长的 4%
时，不同渗透率下的壁面大尺度结构的情况，得出由
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于壁面旋涡的流向波长和对流速度无明显变化，使

得旋涡脱落的频率基本不变。

为了分析可渗透壁面尺寸对旋涡脱落频率的影

响。图 7 为不同可渗透壁面尺寸下可渗透壁面翼型
的后缘一个周期内不同时刻的瞬时无量纲涡量分布

（case12、case11、case10、case9），渗透率为 K =
1. 789 4 × 10 -10 m2。旋涡发展的周期分别约为
0. 17T、0. 19T、0. 21T、0. 21T。

图 7 8% c可渗透壁面尺寸翼型后缘大尺度结构分布
Fig. 7 The distribution of the large-scale structure
at the rear edge of the 8% c porous airfoil

从图 7 中发现，不同可渗透壁面尺寸之间的虚

线的间隔存在差异，当可渗透壁面尺寸在减小时，虚

线的间隔逐渐增加。说明可渗透壁面尺寸的变化，

可以改变壁面旋涡的流向波长，影响旋涡脱落的频

率。可以得出随着可渗透壁面尺寸的减小，旋涡脱

落的频率降低，当可渗透壁面尺寸小于翼型弦长的

8%时，旋涡脱落频率降低幅度较小。
从图 6 与图 7 的分析结果来看，可渗透壁面可

以通过改变翼型后缘旋涡的发展影响旋涡脱落的频

率，且有效的可渗透壁面尺寸应在翼型弦长的 8%
以上。

为了能够进一步了解可渗透壁面影响旋涡脱落

频率的原因，对可渗透壁面尺寸为翼型弦长的 4%
下的不同渗透率和渗透率 K = 1. 789 4 × 10 -10 m2下
的不同可渗透壁面尺寸进行压强脉动分析。

图 8 为不同渗透率和不同可渗透壁面尺寸下近
壁面压强脉动沿弦长分布，它能够反映翼型边界层

扰动的变化。

图 8 可渗透壁面翼型近壁面压强脉动分布
Fig. 8 The distribution of the pressure near the

wall of the permeable wall airfoil

如图 8（a）所示，在可渗透壁面尺寸同为翼型弦
长的 4%时，不同渗透率下的压强脉动沿弦长的波
动基本一致，说明渗透率的改变对翼型边界层扰动

的变化较小，且压强脉动较大的值更靠近后缘。从

图 8（b）中可以看出，不同可渗透壁面尺寸下，壁面
压强脉动变化较为明显，说明改变可渗透壁面的尺

寸能够有效的控制壁面的扰动，且可渗透壁面尺寸
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为翼型弦长的 10%扰动降低较为明显。
通过对可渗透壁面翼型压强脉动的分析可以得

出，在翼型后缘添加适当尺寸可渗透壁面材料，能够

有效降低后缘的扰动，改变后缘涡脱落的频率，从而

实现对流场的控制。

2. 2 可渗透壁面翼型纯音噪声特征

为分析可渗透壁面翼型纯音噪声的频谱特性，

图 9 为不同渗透率可渗透壁面翼型纯音噪声声压频
谱，其中监测点的坐标为（0. 3 m，0. 15 m），虚线标注
的为不同渗透率可渗透（可渗透壁面尺寸为翼型弦

长的 6%）翼型主纯音噪声频率。

图 9 6% c可渗透壁面尺寸翼型纯音噪声声压频谱

Fig. 9 Sound pressure spectrum of the 6% c

porous airfoil tone noise

通过与实体翼型主纯音噪声频率（750 Hz）对比
发现，图中各渗透壁面翼型主纯音噪声频率均低于

实体翼型，且不同渗透率翼型的主纯音噪声频率相

同。这一规律同样出现在可渗透壁面尺寸为翼型弦

长的 6%的工况中，表明在可渗透壁面尺寸小于翼
型弦长的 6%时，渗透率对主纯音噪声的影响较小。
将图中各个工况下主纯音噪声频率与图 5 的旋涡频
率进行比较发现，不仅频率大小基本相同，且变化规

律基本一致。这说明在一定条件下，后缘旋涡的频

率是引起纯音噪声产生的主要原因之一。

图 10 为不同可渗透壁面尺寸可渗透翼型纯音
噪声声压频谱，从图中可以发现不同可渗透壁面尺

寸（渗透率均为 K = 1. 789 4 × 10 -10 m2）翼型主纯音
噪声频率均有所降低，且纯音噪声的主频频率随着

可渗透壁面尺寸的减少在不断降低。这一结论与图

5 中翼型后缘旋涡的频率随可渗透壁面尺寸变化规
律一致，说明在一定的可渗透壁面参数范围内，并不

会改变纯音噪声产生的方式。

图 10 渗透率为 1. 789 4 ×10 -10 m2 时翼型纯音噪声声压频谱
Fig. 10 Sound pressure spectrum of the airfoil tone noise when
the permeable wall airfoil permeability is 1. 789 4 × 10 -10 m2

为了能够分析可渗透壁面参数对主纯音噪声声

压幅值的影响，图 11 为不同渗透率可渗透壁面翼型
的主纯音噪声幅值随可渗透壁面尺寸的变化情况。

从图中可以看出，随着可渗透壁面尺寸的增加，声压

级 SPL（sound pressure level）值整体呈逐渐下降的趋
势。在可渗透壁面尺寸小于翼型弦长的 6%时，渗
透率对主纯音噪声幅值影响较小。只有在 10% c
时，SPL值低于实体翼型（96. 27 dB），起到了降低幅
值的效果。当渗透率为 K = 1. 789 4 × 10 -10 m2，可渗
透壁面尺寸为翼型弦长的 10%时，纯音噪声的声压
幅值降低较明显，较实体翼型降低了 5. 12 dB。

图 11 主纯音噪声幅值随可渗透壁面尺寸的变化
Fig. 11 The variation of the main tone noise amplitude

with the size of the permeable wall
如图 12 所示，为不同渗透率可渗透壁面翼型噪

声的总声压级随可渗透壁面尺寸的变化情况。从图

中看出，可渗透壁面翼型噪声总声压级整体小于实

体翼型，结合图 10 说明可渗透壁面尺寸较小的翼型
并不能降低主纯音噪声幅值，但是能够起到较好的

降噪效果。不同渗透率之间的总声压级，随着可渗

透壁面尺寸的增大，出现先升高后降低的现象。当

渗透率 K = 1. 789 4 × 10 -10 m2，可渗透壁面尺寸为翼
型弦长的 10%时，总声压级为 100. 05 dB，对比实体
翼型（102. 98 dB）下降了 2. 93 dB，这与对比主纯音
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噪声幅值变化得到的结果一致。

图 12 噪声总声压级随可渗透壁面尺寸的变化
Fig. 12 The variation of the total sound pressure level of noise

with the size of the permeable wall surface
可渗透壁面翼型可能会对噪声指向性产生一定

的影响，为分析这一情况，在翼型周围设置半径为 5c
的环形监测点，以计算每个监测点的噪声情况，得到

的结果如图 13 所示。图 13（a）中是将不同渗透率
的可渗透壁面翼型和实体翼型远场噪声指向性进行

对比，发现降噪效果最好集中在 15°到 45°之间，K =
1. 789 4 ×10 -10 m2降噪效果更加明显。说明在一定的
渗透率范围内，不同渗透率下的可渗透壁面翼型并不

会改变噪声产生的机理，并且还有明显的降噪效果。

图 13 翼型远场噪声指向性
Fig. 13 The directionality of airfoil far-field noise

从图 13（b）不同可渗透壁面尺寸可渗透翼型远
场噪声指向性中可以发现，可渗透壁面翼型和实体

翼型周围声辐射特征都具有偶极子声场的特点，随

着可渗透壁面尺寸的变化，指向性几乎没有变化；结

合图 13（a）和图 13（b）发现，当可渗透壁面尺寸为
翼型弦长的 10%时，整体降噪效果较好。

2. 3 可渗透壁面翼型纯音声源特性

通过对比，得到了渗透率为 K =1. 789 4 ×10 -10 m2，
且渗透壁面尺寸为翼型弦长的 10%翼型的降噪效
果较好，将对这一组可渗透壁面翼型和实体翼型进

行纯音声源特性分析。由于纯音噪声是由周期性大

尺度的涡结构与壁面相互作用形成的，从而分析翼

型壁面的流动情况。

图 14 为实体翼型和可渗透翼型的压力面及吸
力面压强脉动均方根（root mean square，RMS）分布。
从图中可以看出，吸力面压力脉动的位置大概在

0. 207 m处产生较明显的波动，说明气流在此处开始
分离，且增加可渗透壁面并不会改变分离的位置。

对比气流分离后的发展情况，发现可渗透壁面翼型

压力面和吸力面的压力脉动 RMS 峰值降低较明显，
且波动变得平缓。

图 14 翼型吸力面、压力面压强脉动的 RMS分布
Fig. 14 The RMS distribution of pressure pulsation for the

suction surface and pressure surface of the airfoil
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从图 15 实体和可渗透翼型压强脉动 RMS 分布
发现，翼型近壁面不同 x位置的 RMS 的波动几乎一
致，靠近翼型表面扰动较大，随后逐渐衰减，且 RMS
整体小于实体翼型。不同弦长处的结果比较，靠近

尾缘处的压强脉动的峰值较大。

通过对翼型壁面的 RMS分析后得到，可渗透壁
面能够有效抑制边界层扰动，降低声源强度，从而降

低纯音噪声幅值和噪声总声压级。

图 15 翼型压强脉动的 RMS分布
Fig. 15 The RMS distribution of the pressure

pulsation for the airfoil

可渗透壁面是通过改变翼型边界层表面的流动

变化来抑制噪声，与可渗透壁面内部流动的特征也

存在关系。图 16（a）和图 16（b）分别为可渗透壁面
内流向速度 U、流向脉动均方根 U′RMS。

从时均流向速度分布情况看，可渗透壁面内大

部分为负速度区域，表明内部循环流较弱，与外部存

在一定的动量交换；可渗透壁面内靠近吸力面部分

的速度明显小于靠近压力面的部分，说明翼型尾缘

的上下表面存在压力差。

从 RMS 速度脉动分布来看，U′RMS沿流向逐渐增
大，越靠近尾缘位置速度脉动量越大，结合图 15 中
得到的结论，说明在尾缘处由吸力面和压力面流动

造成的扰动较强，此处的声源强度也较大。

图 16 可渗透壁面内时均流向速度及 RMS脉动分布
Fig. 16 The distribution of the time flow velocity and

RMS pulsation in the permeable wall

3 结 论

本研究基于 LBM-LES方法，对不同渗透率和不
同可渗透壁面尺寸下的 NACA0012 可渗透翼型的声
场进行了数值计算，验证了数值计算结果的可靠性，

得到以下结论。

1）可渗透壁面通过影响边界层的流动，可以改
变边界层旋涡发展的频率。随着可渗透壁面尺寸的

减小，旋涡的频率逐渐降低且旋涡的发展呈周期性

变化；可渗透壁面尺寸在翼型弦长的 6%以下时，渗
透率的大小对旋涡的频率影响较小。

2）在一定的渗透率范围内，纯音噪声的主频频
率随着可渗透壁面尺寸的减少在不断降低；且可渗

透壁面尺寸为翼型弦长的 10%时，纯音噪声的声压
幅值降低较明显。可渗透壁面尺寸小于翼型弦长的

6%时，渗透率对主纯音噪声和噪声总声压级幅值的
影响较小，会进一步增加主纯音噪声的幅值，且对声

音的指向性几乎没有影响。

3）可渗透壁面翼型渗透率 K =1. 789 4 ×10 -10 m2，
且尺寸为翼型弦长的 10%时，可渗透壁面改变翼型
边界层旋涡的发展和结构特征，实现与可渗透壁面

内部的动量交换，从而降低声源强度，能较好抑制主

纯音噪声，所以可以降低远场噪声总声压级幅值以
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达到降噪的效果。

本研究结果可以为可渗透壁面在抑制纯音噪声

和控制流动方面的研究提供理论基础，对中等雷诺

数层流翼型的工业设备纯音噪声的有效抑制起到积

极作用。
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